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分布式推进垂直起降固定翼的过渡走廊边界研究
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摘　 要：过渡状态是垂直起降固定翼飞行器在整个飞行过程中最关键和最危险的状态。 针对一种分

布式推进垂直起降固定翼飞行器，基于机翼升力特性和动力单元需用功率的限制条件进行了过渡走

廊研究。 根据滑流理论，引入涵道影响因子，建立了机身前部升力风扇系统和机身尾部分布式涵道系

统的动力特性模型，并结合试验数据进行了验证；根据机翼的升力特性，计算得到飞行器在不同迎角

下的过渡曲线，其中零升迎角和失速迎角对应的过渡曲线组成了分布式推进垂直起降固定翼飞行器

的升力特性过渡走廊；基于动力单元的动力特性模型，计算得到升力特性过渡走廊内各状态点对应的

需用功率，根据升力风扇系统需用功率限制、分布式涵道系统需用功率限制以及动力单元总需用功率

限制，得到分布式推进垂直起降固定翼飞行器在升力特性和动力单元需用功率限制条件下完整的过

渡走廊。 最终结果表明：完成过渡所需要的最小前飞速度与过渡状态迎角呈反比；飞行器在低速、小
倾转角过渡时尾部分布式涵道系统的需用功率会出现严重的超限现象；对于需用功率限制边界而言，
单部件的功率限制条件比总功率限制条件更加严格。 文中的研究成果可以为这类垂直起降固定翼飞

行器的过渡走廊研究提供一定的参考借鉴，并可在此基础上进行过渡走廊的参数敏感性分析、控制系

统设计、总体参数优化等后续工作。
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　 　 垂直起降固定翼飞行器综合了固定翼飞行器和

垂直起降飞行器的优点，具有对起降场地要求低、机
动性好、巡航时间长等优势，因此成为了当今航空领

域的研究热点［１］。 垂直起降固定翼飞行器的飞行

过程可分为垂直起降状态、巡航状态以及过渡状态，
其中过渡状态连接垂直起降状态和巡航状态，起到

了承上启下的作用。 在这一过程中，飞行器处于变

体、变速的状态，难以控制，因此过渡状态是整个飞

行过程中最关键也是最危险的状态［２］。 过渡走廊

由垂直起降固定翼飞行器在过渡模式下的速度包线

组成，为了确保过渡状态的安全，垂直起降固定翼飞

行器的过渡状态必须保持在过渡走廊内部，因此过

渡走廊的面积大小、宽窄等是评价垂直起降固定翼

飞行器过渡难度和安全性的关键因素和指标，对于

飞行器的总体设计和气动布局设计具有重要的参考

价值。 其次，基于过渡走廊可以确定飞行器的过渡

起始速度点、过渡路径以及过渡终止速度点等参数，
对于飞行器的控制系统设计也具有一定的指导

意义［３］。
对于垂直起降固定翼飞行器过渡状态的相关问

题，国内外学者开展了一定的研究。 Ｖｕｒｕｓｋａｎ 等［４］

针对一种垂直起降飞行器（ＴＵＲＡＣ），建立了过渡状

态的非线性数学模型，考虑自由来流和螺旋桨诱导

气流对无人机的气动效应进行了过渡状态的仿真。
Ｙｕｋｓｅｋ 等［５］在建立完整的过渡状态非线性数学模

型后，设计了 ２ 种过渡方案，并制定了方案内各状态
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点的前飞速度、迎角以及对应的动力系统推力。
Ｈｅｇｄｅ 等［６］ 基于 ＰＤ 控制，针对一种倾转三旋翼无

人机设计了高度和姿态控制器，并通过仿真验证了

控制器在过渡状态的良好表现。 Ｌｉｕ 等［７］ 提出了一

种面向任务的权重选择方案，以保证一种推力矢量

垂直起降无人机的过渡状态能够适应不同的任务和

飞行条件。 王春阳等［８］ 针对涵道式垂直起降固定

翼无人机飞行过程中的悬停和过渡 ２ 个飞行状态，
进行了纵向的稳定性研究。 陈琦等［９］ 针对倾转三

旋翼无人机过渡状态中的高度保持问题进行研究，
提出一种新的过渡策略，使飞机可以直接从悬停状

态开始过渡转换而不需要获得一定初始速度。 俞志

明等［１０］以倾转四旋翼（ＱＴＲ）飞行器为对象，研究了

过渡走廊包线的确定方法，并根据飞行器特点研究

了操纵策略。
本文针对一种分布式推进垂直起降固定翼飞行

器，基于牛顿欧拉法建立其在过渡状态下的纵向平

衡方程。 对于方程中所涉及的升力风扇系统以及分

布式涵道系统，采用滑流理论，引入涵道影响因子修

正，得到对应的动力特性模型，并通过试验对所得模

型进行了验证。 在此基础上，从机翼升力特性和动

力单元需用功率 ２ 个限制条件出发，进行分布式推

进垂直起降固定翼飞行器的过渡走廊研究，最终得

到多重限制下的分布式推进垂直起降固定翼飞行器

过渡走廊边界。

１　 过渡走廊求解模型

本文研究的分布式推进垂直起降固定翼飞行器

主要由机身前部的升力风扇系统和机身尾部的分布

式涵道系统提供动力。 飞行器纵向对称面内所受外

力如图 １ 所示，图中 Ｔｆａｎ，Ｔｄｕｃｔ 分别表示升力风扇系

统和分布式涵道系统产生的力，ＦＬ，ＦＤ 以及Ｍｍ 分别

表示飞行器的升力、阻力和俯仰力矩。 飞行器定常

飞行要求作用在飞行器上的合外力 ／力矩必须为零，
那么如果飞行器有一定的前飞速度，必然会产生相

应的阻力，此时动力系统产生的拉力就必须克服由

前飞产生的阻力，同时为了保持自身的飞行高度，在
竖直方向上也必须保持受力平衡。 除此之外，动力

单元的作用点不同且与重心不重合，会对飞行器重

心产生不同的力矩，因此飞行器的姿态也应该保持

稳定即合外力矩平衡。
根据图 １ 可以得到纵向平面内的合外力和力矩

图 １　 作用在分布式推进垂直起降飞行器上的外力

的平衡关系：
Ｔｆａｎ ＋ Ｔｄｕｃｔｓｉｎγｄｕｃｔ ＋ ＦＬｃｏｓα ＋ ＦＤｓｉｎα － ｍｇｃｏｓθ ＝ ０

（１）
Ｔｄｕｃｔｃｏｓγｄｕｃｔ ＋ ＦＬｓｉｎα － ＦＤｃｏｓα － ｍｇｓｉｎθ ＝ ０ （２）
Ｔｆａｎ ｌｆａｎ － Ｔｄｕｃｔ ｌｄｕｃｔｓｉｎγｄｕｃｔ ＋ Ｍｍ ＝ ０ （３）
式中： α 为机身迎角；θ 为飞行器俯仰姿态角；ｌｆａｎ，
ｌｄｕｃｔ 分别表示升力风扇系统和分布式涵道系统相对

于机身重心的力臂长度；γｄｕｃｔ 表示分布式涵道系统

的倾转角，垂直起降状态下为 ９０°，巡航状态下为

０°。

２　 过渡走廊限制条件

在过渡走廊的包线内，分布式推进垂直起降固

定翼飞行器在分布式涵道系统倾转任意角度和任意

飞行速度下都能实现定常稳定飞行，而飞行器定常

稳定飞行的前提条件是升力不小于重力。 对于分布

式推进垂直起降飞行器，为其提供升力的主要部件

为机翼、升力风扇系统和分布式涵道系统，因此需要

从机翼升力特性和动力单元需用功率的限制条件来

确定过渡走廊边界。
２．１　 机翼升力特性限制边界

在起降模式下的悬停状态，分布式推进垂直起

降固定翼飞行器机体的重力完全由升力风扇系统和

分布式涵道系统平衡。 当分布式涵道系统的倾转角

逐渐减小，机体重力从主要由升力风扇系统和分布

式涵道系统平衡逐渐过渡为主要由机翼升力平衡，
直至巡航状态完全由机翼升力平衡。

一方面，当机翼迎角超过失速迎角时，机翼升力

迅速下降，进入到危险的失速状态，认定在此状态下

分布式推进垂直起降固定翼飞行器不能安全正常飞

·６９１１·
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行，在过渡过程中应避免进入这一状态；另一方面，
当机翼迎角低于零升迎角时，机翼会产生负升力，即
升力方向指向机翼下方，在此状态下机翼成为负载，
升力风扇和分布式涵道的需用拉力激增，分布式推

进垂直起降固定翼飞行器同样不能安全正常飞行，
过渡过程中也应避免进入这一状态。 综上所述，分
布式推进垂直起降固定翼飞行器在飞行时应保证机

翼迎角始终在安全区域内，而安全区域的上下限分

别由机翼失速迎角和零升迎角决定，可通过（４）式

最终确定安全迎角范围。
α ≤ αｓｔａｌｌ － ｉ
α ≥ α０ － ｉ{ （４）

式中： αｓｔａｌｌ 表示机翼的失速迎角，α０ 表示机翼的零

升迎角；ｉ 表示机翼安装角。
２．２　 功率限制边界

分布式推进垂直起降固定翼飞行器在倾转过渡

过程中，其最大前飞速度受升力风扇系统和分布式

涵道系统的需用功率与动力稳定性等因素限制，其
中最基本、最重要的限制因素为动力系统的需用功

率。 因此除了满足机翼升力特性的限制，分布式推

进垂直起降固定翼飞行器在过渡状态下，同样要满

足升力风扇系统需用功率、分布式涵道系统需用功

率以及动力单元总需用功率的限制，以确保在过渡

过程中，升力风扇系统和分布式涵道系统都有足够

的可用功率。 对于机身前部的升力风扇系统，本文

采用滑流理论进行建模，可以将空间气流的流速、升
力风扇系统以及需用功率联系起来。 滑流模型基于

以下几个基本假设：①空气是无黏不可压的理想气

体；②升力风扇是均匀作用于空气的无限薄桨盘，且
流过桨盘的气流在平面各点处为一常数；③不考虑

风扇旋转引起的滑流扭转；④在定常飞行中，滑流不

存在周期性变化。
升力风扇系统的滑流模型如图 ２ 所示，将上下

风扇视为无限薄的 ２ 个圆盘，分别将 ０，１ 之间的流

场、２，３ 之间的流场及 ４，５ 之间的流场作为上、中、
下控制体进行分析。 在空气是理想气体的假设前提

下，上、中、下各处的控制体均满足伯努利方程

ｐ０ ＋ １
２
ρＶ２

０ ＝ ｐ１ ＋ １
２
ρＶ２

１ （５）

ｐ２ ＋ １
２
ρＶ２

２ ＝ ｐ３ ＋ １
２
ρＶ２

３ （６）

ｐ４ ＋ １
２
ρＶ２

４ ＝ ｐ５ ＋ １
２
ρＶ２

５ （７）

图 ２　 升力风扇系统滑流示意图

　 　 由于升力风扇改变了空气的能量，１，２ 以及 ３，４
之间流场并不满足伯努利方程，但是由于通过流场

的空气质量不变，因此仍满足质量守恒定律，且由质

量守恒定律可得

ｍ̇１ ＝ ｍ̇２ （８）
ρＶ１Ａ１ ＝ ρＶ２Ａ２ （９）

式中， Ａ１ 与 Ａ２ 相等，均为桨盘面积，可以得到

Ｖ１ ＝ Ｖ２ ＝ Ｖ０ ＋ ｖｉ （１０）
　 　 同理可得

Ｖ３ ＝ Ｖ４ ＝ Ｖ０ ＋ ｖｉ （１１）
由 １，２ 之间流场以及 ２，３ 之间流场的质量守恒定律

可得上下桨盘之间的诱导速度相等，均为 ｖｉ。 在建

模分析过程中，本文不考虑切向诱导速度的影响，只
考虑轴向诱导速度。 对于升力风扇系统，轴向诱导

速度变化不大。 相对于孤立风扇，上风扇的下洗流

对下风扇的影响占据了主导地位，由于涵道的存在，
本文所研究的升力风扇上、下风扇之间的干扰作用

变得相同。 令桨盘面积为 Ａ，涵道出口（平面 ５） 处

面积为 Ａｅ，涵道尾流扩散比 δｆａｎ ＝ Ａｅ ／ Ａ，则出口速度

Ｖ５ ＝ Ｖ０ ＋ Ｖｅ ＝
Ｖ０ ＋ ｖｉ
δｆａｎ

（１２）

升力风扇的上下扇叶产生的拉力分别为

Ｔｕｐｐｅｒ ＝ （ｐ２ － ｐ１）Ａ （１３）
Ｔｌｏｗｅｒ ＝ （ｐ４ － ｐ３）Ａ （１４）

　 　 同时，入口处与出口处的压强均等于大气压

ｐ０，代入伯努利方程，联立求解可得升力风扇产生的

拉力

Ｔ１ ＝ Ｔｕｐｐｅｒ ＋ Ｔｌｏｗｅｒ ＝ （ｐ２ － ｐ１ ＋ ｐ４ － ｐ３）Ａ ＝

　 １
２
ρＡｖｅ（ｖｅ ＋ ２Ｖ０） ＝

·７９１１·
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　 １
２
ρＡ

（１ － δ２
ｆａｎ）Ｖ２

０ ＋ ２Ｖ０ｖｉ ＋ ｖ２ｉ
δ２
ｆａｎ

（１５）

　 　 由滑流理论可知，功率取决于流过桨盘的诱导

速度，拉力等于滑流的动量变化，可以求得升力风扇

系统的总拉力

Ｔｆａｎ ＝ Ｔ１ ＋ Ｔ２ ＝ ｍ̇（Ｖ５ － Ｖ０） ＝

　 ρＡｅｖ２ｅ ＝ ρＡ
［（１ － δｆａｎ）Ｖ０ ＋ ｖｉ］ ２

δｆａｎ
（１６）

　 　 产生拉力需要消耗的理想功率

Ｐ ｆａｎ ＝ Ｔ１（Ｖ０ ＋ ｖｉ） ＝

１
２
ρＡ

（１ － δ２
ｆａｎ）Ｖ２

０ ＋ ２Ｖ０ｖｉ ＋ ｖ２ｉ
δ２
ｆａｎ

（Ｖ０ ＋ ｖｉ） （１７）

　 　 定义外部涵道产生的拉力与系统总拉力之比 ｑ
为涵道拉力因子

ｑ ＝
Ｔ２

Ｔｆａｎ

＝
Ｔｆａｎ － Ｔ１

Ｔｆａｎ

＝

　 １ － １
２δｆａｎ

－
Ｖ０

（１ － δｆａｎ）Ｖ０ ＋ ｖｉ
＝ ｆ
１ ＋ ｆ

（１８）

式中， ｆ是涵道高度 ｃ与涵道内径 ｄ 之比的函数。 可

以看出，涵道拉力因子随着轴向速度增大而逐渐减

小，即在悬停状态下，外部涵道产生的拉力最大。

设 􀭰ｘ ＝ ｃ
ｄ
，则有：

当 ０ ＜ 􀭰ｘ ≤ ０．２ 时，
ｆ ＝ １００􀭰ｘ３ － ５２．８７５ １􀭰ｘ２ ＋ １０．３２１ ４􀭰ｘ ＋ ０．０００ ７１４ ３

当 ０．２ ＜ 􀭰ｘ ＜ １ 时，
ｆ ＝ ０．８５４ ４􀭰ｘ３ － １．９３８ ９􀭰ｘ２ ＋ １．４９７ ３􀭰ｘ ＋ ０．５２５ ２

悬停状态下 Ｖ０ ＝ ０，涵道拉力因子可写成

ｑ ＝ １ － １
２δｆａｎ

（１９）

　 　 从（１９）式可以看出涵道拉力因子最大值为０．５，
即在理想条件下，不考虑唇口扰流、涵道壁摩擦以及

扩散段压力损失等因素，外部涵道产生的附加拉力

等于内部对转风扇的拉力。
此时升力风扇系统产生的总拉力为

Ｔｆａｎ ＝ ρＡ
ｖ２ｉ
δｆａｎ

（２０）

　 　 消耗的理想功率为

Ｐ ｆａｎ ＝ １
２
ρＡ

ｖ３ｉ
δ２
ｆａｎ

＝ ０．５
Ｔ３ ／ ２

ｆａｎ

ρＡ
（２１）

　 　 而孤立的升力风扇在悬停状态下的理想功率为

Ｐ ｆａｎ ＝ ０．６４
Ｔ３ ／ ２

ｆａｎ

ρＡ
（２２）

　 　 比较（２１）和（２２）式可知，在悬停状态产生相同

拉力的情况下，升力风扇系统的理想功率比孤立升

力风扇的理想功率小 ３２％。 即在相同功率情况下，
升力风扇系统的拉力比无涵道的孤立共轴升力风扇

的拉力大 １７％，外部涵道的增升效果显著。
对于飞行器尾部的分布式涵道系统，其中每一

个单元都可以视作单个的涵道螺旋桨，单个涵道螺

旋桨的建模可以参照前文升力风扇系统，同样基于

滑流理论进行，本文不再赘述。 求得单个涵道螺旋

桨的需用功率 Ｐｒ，ｓｉｎｇｌｅ 之后，在不考虑单个涵道螺旋

桨之间气动干扰的前提下，分布式涵道螺旋桨系统

的总需用功率为

Ｐｒ，ｄｕｃｔ ＝ ｎｄｕｃｔＰｒ，ｓｉｎｇｌｅ （２３）
式中，ｎｄｕｃｔ为分布式涵道螺旋桨系统中涵道螺旋桨

的个数。
综合分布式垂直起降飞行器 ２ 个动力单元的推

力和功率的数学模型，在倾转过渡走廊内，分布式垂

直起降飞行器不仅要满足力和力矩的平衡关系，升
力风扇系统与分布式涵道系统的总需用功率不能超

过总额定功率，同时升力风扇与分布式涵道也应该

分别受到对应额定功率的限制，即
Ｐｒ，ｄｕｃｔ ＋ Ｐｒ，ｆａｎ ≤ Ｐｅ

Ｐｒ，ｄｕｃｔ ≤ Ｐｅ，ｄｕｃｔ

Ｐｒ，ｆａｎ ≤ Ｐｅ，ｆａｎ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２４）

３　 过渡走廊计算及结果分析

基于前文所建立的分布式推进垂直起降固定翼

飞行器的过渡走廊求解模型以及限制条件，对案例

飞行器进行过渡走廊计算。 案例飞行器动力单元主

要包括直径 ６００ ｍｍ 的升力风扇系统和后排 １２ 个

直径 １５０ ｍｍ 的涵道螺旋桨组成的分布式涵道系

统。 在飞行器的过渡阶段，假定其尾部的分布式涵

道系统中各个涵道螺旋桨的倾转角度及螺旋桨转速

保持一致，即不考虑分布式涵道系统对无人机的横

航向差动控制。
３．１　 动力单元模型验证

在进行过渡走廊计算之前，本文开展了分布式

推进垂直起降固定翼飞行器前用升力风扇系统的地

面试验以及尾部分布式涵道系统中单个涵道的风洞

·８９１１·
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试验，以验证前文所建立的动力特性模型。

图 ３　 动力单元特性试验

　 　 在试验数据的基础上，模型验证的具体结果如

图 ４～５ 所示。
从图 ４ 和图 ５ 的升力风扇系统和单个涵道螺旋

桨的理论模型与试验数据的对比结果可以看出两者

较为接近。 其中单个涵道螺旋桨的模型结果与试验

数据相比存在效率略高的情况，其原因在于风洞内

壁对涵道的抽吸有一定的阻塞影响。 模型与试验误

差在允许范围内，说明前文所建立的升力风扇系统

和单个涵道螺旋桨理论模型的精度与可靠性满足过

渡走廊的计算需求。

　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ４　 升力风扇系统模型验证 图 ５　 单个涵道螺旋桨模型验证

３．２　 升力特性边界求解

根据机翼升力特性的限制条件，首先给定机体

迎角和前飞速度，在已知飞行器气动特性的基础上

求得对应状态下作用在机身上的气动力，从而进一

步求解过渡走廊阶段的纵向平衡模型以得到此状态

下的配平所需升力风扇系统拉力、分布式涵道系统

推力和涵道倾转角，分布式涵道系统倾转角随前飞

速度的变化曲线即为所求过渡路线。 其中零升迎角

和失速迎角状态下的过渡路线共同组成由机翼升力

特性所得的分布式垂直起降飞行器的过渡走廊

边界。
图 ６ 给出了分布式涵道系统在不同迎角下随前

飞速度的变化规律。 从图中可以看出，在迎角较大

的情况下，分布式推进垂直起降固定翼飞行器完成

过渡过程，即分布式涵道系统倾转角减小至 ０°时，
对应的前飞速度较小。 而随着迎角减小，同一分布

式涵道系统倾转角对应的前飞速度越来越大，其原

因是迎角减小引起升力系数降低，为了保证飞行器
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的飞行高度保持不变，前飞速度必然会增大。

图 ６　 分布式涵道系统倾转角与前飞速度的关系

图 ７ 和图 ８ 分别给出了分布式推进垂直起降固

定翼飞行器在零升迎角和失速迎角下的配平结果。

　 　 在零升迎角下，随着前飞速度增大，分布式涵道

系统倾转角和升力风扇系统拉力逐渐减小，分布式

涵道系统推力逐渐增大。
其原因是分布式推进垂直起降固定翼飞行器在

零升迎角下，虽然升力系数为零，但是阻力系数和俯

仰力矩系数依然存在。 随着前飞速度增大，分布式

推进垂直起降固定翼飞行器受到的低头力矩逐渐增

大，为了保证飞行器的力矩平衡，升力风扇系统拉力

逐渐增大。 升力风扇系统拉力的增大降低了飞行器

对于分布式涵道系统推力在垂直机身方向上分量的

需求，但是阻力的增加增大了飞行器对于分布式涵

道系统推力沿机身方向分量的需求，这 ２ 种情况在

不同的飞行阶段对分布式涵道系统的推力影响占比

不同，因此分布式涵道系统推力出现了先减小后增

大的变化趋势。

　 　 　 　 图 ７　 零升迎角配平结果　 　 　 　 　 　 图 ８　 失速迎角配平结果 图 ９　 机翼升力特性限制边界

　 　 在失速迎角下，随着前飞速度增大，分布式涵道

系统倾转角和升力风扇系统拉力逐渐减小，分布式

涵道系统推力逐渐增大，其变化趋势符合分布式推

进垂直起降固定翼飞行器在低速状态下的气动力变

化。 当分布式涵道系统倾转角减小至 ０°时，对应的

推力为 ５０３．６ Ｎ，升力风扇系统拉力为 １３．７ Ｎ，可以

认为完成了过渡过程。
３．３　 需用功率边界求解

在机翼升力特性过渡走廊内，并不是每个状态

点都满足分布式垂直起降飞行器在过渡阶段的功率

限制。 基于升力风扇系统和分布式涵道系统的功率

计算模型，对分布式推进垂直起降固定翼飞行器升

力特性过渡走廊的状态点所对应的需用功率进行求

解，得到分布式推进垂直起降固定翼飞行器动力单

元所需功率随前飞速度以及涵道倾转角变化的曲

面。 曲面与功率限制条件平面相交，将交线投影至

涵道倾转角－前飞速度平面，可将升力特性过渡走

廊划分为安全区域和超限区域两部分。 其中升力风

扇系统需用功率边界、分布式涵道系统需用功率边

界以及动力单元总需用功率边界共同组成了分布式

推进垂直起降固定翼飞行器过渡走廊的功率限制

边界。
图 １０～１２ 分别给出了升力风扇系统需用功率

边界、分布式涵道系统需用功率边界、动力单元总需

用功率边界以及各自对应的安全区域和超限区域。
从图 １０ 可以看出，升力风扇系统的需用功率与前飞

速度呈正比，在涵道倾转角为 ０°的时候，最大前飞

速度为 ２５ ｍ ／ ｓ。 而图 １１ 则体现出分布式涵道系统

的需用功率在小倾转角、低速状态下会出现严重的

超限现象，原因是小倾转角、低速状态对应的过渡迎

角较大，此时重力在机身轴线上的分量较大，需要分

布式涵道系统产生较大的推力以平衡机身轴线上的
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重力分量，从而造成了严重的功率超限现象，在前飞

速度增大即对应过渡迎角相对减小的情况下，分布

式涵道系统需用功率的超限现象得到了一定程度缓

解。 受到升力风扇系统和分布式涵道系统的影响，
如图 １２ 所示，动力单元总需用功率同时具有前两者

的变化特征以及限制区域和边界，但是总功率额度

的增加，扩大了动力单元总需用功率的安全区域，说
明后续可以通过改进功率分配方案来适配不同的过

渡需求。 提取 ３ 组限制边界，即可得到分布式推进

垂直起降固定翼飞行器的功率限制边界，结果如图

１３ 所示。

图 １０　 升力风扇系统需用功率边界　 　 　 图 １１　 分布式涵道系统需用功率边界　 　 　 图 １２　 动力单元总需用功率边界

图 １３　 功率限制边界

　 　
从图 １３ 可以看出，相较于动力单元总需用功率

的限制条件，升力风扇系统需用功率和分布式涵道

系统需用功率限制条件下的安全区域更小，要求更

为严格。

　 　 在升力特性和需用功率的限制条件下，最终得

到分布式推进垂直起降固定翼飞行器的过渡走廊，
其边界由零升迎角边界、失速迎角边界、升力风扇系

统功率边界和分布式涵道系统功率边界共同组成，
所得结果如图 １４ 所示。

图 １４　 分布式垂直起降飞行器过渡走廊

·１０２１·
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４　 结　 论

１） 本文基于滑流理论，引入涵道影响因子，推
导出升力风扇系统和涵道螺旋桨的动力特性模型，
并开展了验证试验，试验结果证明推导得到的数学

模型能够准确描述升力风扇和涵道螺旋桨的工作

特性。
２） 本文分别计算了分布式推进垂直起降固定

翼飞行器在不同过渡迎角下的过渡曲线，其中零升

迎角和失速迎角对应曲线组成了机翼升力特性过渡

走廊，结果显示飞行器安全过渡的最小前飞速度与

过渡迎角呈反比。
３） 基于所得机翼升力特性过渡走廊，结合动力

单元需用功率的限制，本文进一步计算得到了分布

式推进垂直起降固定翼飞行器的功率限制边界，其
中升力风扇系统在高速状态下超限，分布式涵道系

统的需用功率则会在小倾转角、低速状态下出现严

重的超限现象，而且升力风扇系统需用功率和分布

式涵道系统需用功率的限制要比动力单元总需用功

率的限制更加严格。
４） 对于垂直起降固定翼飞行器，本文所采用的

方法具有一定的普适性，且在本文的基础上，可以通

过改变设计参数，进行过渡走廊的敏感性分析，进一

步得到垂直起降固定翼飞行器过渡走廊的影响因

素，为后续控制策略研究和总体参数的二次优化设

计提供参考。
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